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Abstract 
The effect of carbon on thermal fatigue behavior of a Ni3Al based equiaxed alloy IC6E under the test condition of 
900℃ ←→15℃, has been studied in this paper. The experimental results showed that the thermal fatigue crack 
propagation resistance was significantly enhanced of by adding the proper amount of carbon. It has been observed 
that the thermal fatigue cracks initiated in the interdendritic region at the notched tips, and propagated within the 
interdendritic regions in Alloy IC6E2 with a little carbon addition of 0.014wt% . However, the thermal fatigue cracks 
did not extend in the interdendritic region containing the carbides in Alloy IC6E1 with the carbon-addition of 
0.15wt.%. . The reason may be that the certain amount of M6C-type carbides formed in Alloy IC6E1, and the M6C 
carbides strengthened the interdendritic region of Alloy IC6E1，and hence to obstruct the crack growth.  The 
microstructure analyses by scanning electron microscopy and optical microscopy has been conducted to study the 
crack morphologies and microstructure change near the cracks, and the mechanism of thermal fatigue damage was 
also discussed. 
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摘要 
利用 V 形缺口平板试样，研究了不同碳含量的 Ni3Al 基等轴晶合金 IC6E 在最高循环温度为 900℃，最
低循环温度为室温的热循环下的热疲劳性能。通过光学显微镜和扫描电镜观察热疲劳裂纹生长行为，研究了
热疲劳损伤机制。结果表明，添加 0.15wt%合金化元素碳使 Ni3Al基等轴晶铸态合金 IC6E枝晶间产生大量的
M6C 碳化物，碳化物的存在改善了枝晶间和晶界区域的薄弱性能，形成稳定的碳化物质点阻止裂纹扩展，使
铸态合金冷热疲劳性能优于未添加碳的合金。高温下的元素扩散及氧化作用是合金热疲劳主要损伤机制。 
 
关键词：Ni3Al；等轴晶合金；冷热疲劳；碳化物；高温氧化 
Ni3Al 基高温合金具有延性好、高温强度高和抗氧化性好等优点，是用作先进航空航天发动
机的热端部件的首选材料。航空发动机涡轮叶片和导向叶片等热端部件在实际服役过程中，由于
发动机一次次的启动和停车，就会引起叶片上交变的热应力，不可避免的产生积累的热应变损伤
并最终导致材料的疲劳断裂[1-3]。影响材料的热疲劳性能的主要因素有工作环境，材料的几何尺寸
以及材料的成分、组织结构等。 
过去有研究者使用楔形柱体，圆柱体等试样研究了材料的热疲劳性能，后来使用了更简单可
行的 V形缺口平板试样[5-9]。材料的成分、微观结构对热疲劳裂纹的形成和扩展行为有重要影响。
在单晶高温合金 SRR99中热疲劳裂纹在缺口尖端处萌生，主裂纹优先沿枝晶间扩展，随着热循环
次数的增加裂纹会穿越枝晶干，组织变化原因主要由于高温下的氧化以及元素扩散[6]。在铸造高
温合金 K465 中的热疲劳裂纹主要萌生于（Nb,W,Ti）C 碳化物；经过热处理的 K465 中的热疲劳
裂纹萌生于枝晶间区域，MC 碳化物，相界面，晶界等处，此外裂纹会穿晶扩展，M6C 碳化物一
定程度上会阻碍疲劳裂纹的生长[7]。 
过去对高温合金的蠕变、持久性能研究较多，而对于热疲劳性能研究较少。IC6 合金是我国
一个低成本的金属间化合物 Ni3Al 基高温合金[10-11]，有必要对其冷热疲劳性能进行研究，以指导
该合金在航空发动机叶片上的实际应用。本文研究了添加不同含量的碳对等轴晶合金 IC6E 合金
的热疲劳性能的影响，并用光学显微镜、扫描电镜等手段观察裂纹扩展形貌，以探讨热疲劳失效
机制。 
1. 实验材料和方法 
实验材料为 IC6E 等轴晶 Ni3Al 基高温合金。IC6E 合金的化学成分如表 1 所示。热疲劳试样
均为预制缺口的矩形试样，几何尺寸为 15mm×10mm×1.5mm，如图 1 所示。V 型缺口尖端半径
均为 0.2mm.实验中所有试样均为铸态，实验前试样进行机械抛光以去除表面残余应力，并检查缺
口附近无小裂纹为合格。热疲劳循环过程是在箱式电阻炉中进行的，IC6E 的最高热循环温度为
900℃，在 900℃保温 8分钟，而后取出水淬至 15℃保温 1分钟。每一次循环试验中缺口试样表面
水分完全取出后继续进行下一次实验。在预定的冷热循环周次后中热循环试验，经机械研磨抛光
后用读数显微镜测量裂纹长度。并用光学显微镜和扫描电子显微镜观察裂纹形貌和附近组织变
化。 
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图 1 合金冷热循环的缺口试样几何尺寸图 
Fig.1 Schematic of thermal fatigue sample 
表 1 IC6E1和 IC6E2的名义化学成分(wt.%) 
Table 1 Nominal chemical composition of IC6E1 and IC6E2 (wt.%) 
alloy Ni Al Mo C B 
IC6E1 Bla. 7.43 14 0.15 0.03 
IC6E2 Bla. 7.43 14 0.014 0.03 
 
2. 实验结果 
2.1. 铸态组织观察 
图 2 所示为合金 IC6E 添加碳和不添加碳铸态显微组织，图 2a 和图 2b 分别为 IC6E1 和
IC6E2，该铸态 Ni3Al 基合金具有典型的枝晶结构。图中数字 1，2 所示分别为合金中枝晶间和枝
晶干，显然 IC6E1（添加 0.15wt.%碳）较 IC6E2（添加 0.014 wt.%碳）的枝晶间白色碳化物析出
相分布较多。合金的显微结构主要由 γ-Ni(Mo)过饱和固溶体相(图 2(d)A)、初生 γ′-Ni3(Al，Mo)相
(图 2(d)B)、次生 γ′-Ni3(Al，Mo)相(图 2(d))C)和分布在枝晶间的富 Mo相(图 2(d)中 D)组成。枝晶
干区域为黑色的大块的 γ'-Ni3Al(Mo)（尺寸 3~5μm左右）和小块的 γ'（尺寸 0.3~1μm左右）相间
分布，白色的 γ-Ni(Mo)固溶体相呈网状分布于 γ'相周围。小块 γ'相的立方化程度高于大块 γ'。枝
晶间区域为 γ-Ni(Mo)固溶体相呈网状分布于小块的 γ'（尺寸 0.3~1μm左右）周围，不规则形状的
析出物分布其间。图 2c和 d分别为 IC6E1和枝晶间显微组织。IC6E2由于添加了 0.15wt.%碳因此
枝晶间有大量的白色富 Mo 相，这些白色相的形态主要为尺寸细小的颗粒状相和细长的条、棒状
相，这些小颗粒和棒状相形成烟花状的团簇，这些相主要为富 Mo的 M6C型碳化物,如图 2(c)中 E
所示。 
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图 2 合金 IC6E1和 IC6E2的铸态组织 (a)IC6E1 (b)IC6E2 (c)和(d)分别为 IC6E1和 IC6E2枝晶间显微组织 
Fig.2 BSE images of the as-cast microstructure (a) IC6E1, (b) IC6E2, interdendritic region in(c) IC6E1 and (d) 
IC6E2. 
2.2. 合金热疲劳裂纹扩展动力学 
如图 3所示为不同成分合金 IC6E1和 IC6E2在 900℃←→15℃热循环条件下疲劳裂纹扩展曲
线。光学显微镜观察表明，在每个试样的两个表面预制的 V 型缺口附近都会有许多小裂纹出现，
本实验中只测量主裂纹长度与循环周次的关系。在热循环初期，即循环 25次之前两种合金均未观
察到萌生的疲劳裂纹；但当循环进行 25次时，两种合金试样均已产生裂纹，此时 IC6E2裂纹扩展
较快，循环至 50次时裂纹已达到约为 500μm；循环到 75次时，两种合金裂纹长度与 50次相比只
略有增加；当循环超过 100 次时，裂纹扩展速度均增加，当循环次数到 125 次时，IC6E2 热疲劳
裂纹长度远大于 IC6E1。结果表明 IC6E2的冷热疲劳性能要优于 IC6E1。  
(d) 
E 
(c) 
1 
2 
(a) (b) 
2 
1 
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图 3 合金 ICE1和 IC6E2热疲劳裂纹扩展曲线 
Fig.3 Curves of the thermal fatigue crack vs the thermal cycle number Nf of IC6E1 and IC6E2. 
2.3. 热疲劳裂纹观察 
如图 4所示为合金 IC6E1和 IC6E2热循环 125次后裂纹扩展形貌，可以看出，IC6E1热疲劳
裂纹短而粗并且较为曲折，而 IC6E2的热疲劳裂纹细直较长.由于 IC6E2中添加了较多的合金化元
素碳形成了较硬的碳化物质点，与基体结合较好，一定程度上阻碍了裂纹的扩展，因此在很多次
热循环次数后裂纹会变得较粗。从图 4(b)中可以看出裂纹始于缺口的枝晶间处，沿着枝晶间向前
扩展，这是因为相对于枝晶干，枝晶间为力学性能的薄弱区域。 
 
  
图 4 IC6E1和 IC6E2热循环达 125次后裂纹扩展形貌组织 
Fig.4 Crack morphologies of alloy IC6E1 and IC6E2 after 125 thermal cycles. 
3. 实验讨论 
(a
) 
(b) 
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一般来说裂纹生长方向与枝晶方向成 45°，这是因为在镍基合金具有面心立方结构，滑移系
为<110>{111}，缺口尖端<110>方向为最大切应力方向，由于应力较大，微小裂纹容易在这个方
向萌生和扩展。如图 5(a)所示 IC6E1 合金热疲劳裂纹萌生和扩展方向与 V 型缺口方向近似成
45°。合金热应力的作用下，热裂纹同样需要萌生和扩展，相对薄弱的枝晶间区就成了热裂纹易
于形成的裂纹源及扩展区域。但相反的是，图 5(a)所示 IC6E1 裂纹并未萌生于枝晶间，而是选择
在枝晶干处萌生，这跟枝晶间较多碳化物质点强化有关。 
由于热疲劳试样预制缺口，在热循环过程中缺口尖端应力集中较大，随着循环次数增加热应
变积累，最先在缺口处萌生多个微裂纹，然而只有 1 到 2 个主裂纹继续扩展，同时主裂纹的生长
缓解了小裂纹的应力集中，抑制了小裂纹长大，如图 5(b)所示，缺口附近优先萌生的小裂纹并没
有继续扩展。 
 
  
图 5（a）IC6E1缺口附近裂纹形貌；（b）图 a中的局部小裂纹放大 
Fig.5 (a) Crack morphologies near the notch in alloy IC6E1  (b) Local magnified area in Fig. 5a. 
大多数等轴晶合金添加了的合金化元素碳，碳与合金强化元素形成的 MC 型碳化物与合金基
体结合力较弱，较易成为裂纹的萌生源，产生的热裂纹也易于沿着 MC 型碳化物快速扩展，在一
定程度上会大大降低合金的冷热疲劳性能。过去研究中，Mar-M002 多晶定向合金热疲劳裂纹主
要沿着枝晶间共晶和碳化物扩展；SRR99 单晶合金裂纹主要沿着一定的晶体学方向扩展[5]。K465
合金中，热疲劳裂纹主要萌生于(Nb、W、Ti)C,经过固溶热处理后 K465合金热疲劳裂纹萌生于枝
晶间、MC 型碳化物和界面处，然而 M6C 型碳化物在一定程度上对合金的裂纹扩展有抑制作用
[7]。K445 合金热疲劳主要沿晶界碳化物萌生和扩展，粗大块状和条状(Ti、Ta)C 碳化物的开裂处
及其与基体分离的界面处是裂纹优先扩展的通道[8]。镍基导向叶片材料 M951 热疲劳裂纹主要沿
着晶内枝晶间扩展，主裂纹生长以裂纹尖端连续开裂的方式进行[15]。 
本研究中，IC6E1 等轴晶合金添加了质量百分数为 0.15%的碳，其裂纹扩展方式不同于以往
报道较多的多晶合金热疲劳裂纹沿着骨架状碳化物扩展 [5,7,8,14]，通过合金化元素碳的添加合金
IC6E1等轴晶合金枝晶间析出大量的碳化物颗粒经 EDS分析基本是 M6C(如图 6a、b中 A所示)，
M6C 碳化物在一定程度上阻碍了裂纹的扩展，使疲劳裂纹钝化。如图 6(a)所示 IC6E1 合金热裂纹
并没有向析出较多 M6C 碳化物枝晶间区域扩展,而是选择了曲折的绕开了枝晶间碳化物的路径扩
展。图 6(c)、(d)所示，合金 IC6E2 热裂纹沿着枝晶间扩展，枝晶间析出的极少量的富 Mo 相(图
6c、d中 B)也一定程度上改变了裂纹扩展方向。 
结合图 7 和表 2 的物相和成分分析，结果表明：添加大量的合金化元素碳使 Ni3Al 基等轴晶
合金中析出大量的白色碳化物，这些碳化物主要由骨架状和微小颗粒状的 M6C构成；在未添加碳
(b) 
Notch direction 
Small cracks 
(a) 
interdendrite 
Primary crack 
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时，枝晶间的小颗粒主要为浅灰色灰色硼化物相，并且含量很少，有理由认为导致这一现象的原
因有：一是碳的添加使枝晶间生成了大量的碳化物；二是碳的添加抑制了 Y-NiMo 相和硼化物相
小颗粒的析出，可见碳夺取 Mo形成碳化物的倾向强烈。 
 
 
     
图 6 IC6E1合金热疲劳裂纹尖端附近形貌(a)和(b), IC6E2合金热疲劳裂纹扩展形貌(c)和(d)。 
Fig.6 Crack morphologies near the primary crack tip in alloy IC6E1(a) and (b),  Crack propogation morphologies in alloy IC6E2 (c)  
and (d). 
 
表 2 图 6中析出相的 EDS分析 
Table 2 The EDS analysis of white phase in Fig.6 marked A and B. 
area Shapes of precipitation 
atomic percent(at.%) 
phase type 
Al Ni Mo 
A 
small particles 4.09 34.51 61.40 M6C 
needle-like phase in 
cluster 4.52 32.12 63.36 M6C 
B block particles 3.77 27.39 68.84 carboboride 
 
Secondary crack 
 A 
(a) 
A 
(b) 
B 
(c) 
B 
(d) 
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图 7 IC6E1和 IC6E2两种合金热疲劳试样组织 XRD物相分析  
Fig.7 XRD analysis of alloy IC6E1 and IC6E2 after thermal cycle fatigue test of 125 cycles 
热疲劳损伤是一个复杂的过程，既受材料本身组织影响，又受实验条件的影响，冷热疲劳实
质上是指热疲劳应变的过程。在热疲劳实验过程中，材料组织会发生变化，这引起材料高温强度
下降，高温下氧化的发生以及元素扩散加剧了材料热疲劳损伤。图 8 为 IC6E2 合金热疲劳裂纹附
近组织，高温下元素扩散容易导致裂纹附近 Al 元素的氧化和消耗，形成了贫化带，和不连续的
氧化层。裂纹两侧氧化层和贫化带的形成与合金元素与氧的亲和力大有关，合金基体 Al 元素向
外扩散形成相应的氧化物，Al 元素是形成元素，Al 元素的减少形成了贫化区[13,14]。裂纹附近
形成的氧化层由于与基体热膨胀系数差异导致脱落形成新一轮的氧化，这也是热疲劳裂纹随着循
环次数的增加不断加粗扩展的原因。高温氧化、元素扩散以及热应变不断积累是热疲劳损伤的主
要机制。 
 
 
图 8 IC6E2疲劳裂纹附近微观组织 
Fig.8 The microstructure near the main thermal fatigue crack in alloy IC6E2 
 dilution zone 
 
IC6E2 
IC6E1 
●-Ni3Al 
▲-M6C 
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4. 结论 
(1) 热疲劳过程中，试样缺口尖端萌生几个小裂纹，但只有一个主裂纹会扩展长大。热疲劳损伤实
质上是指热疲劳应变的过程，高温下氧化以及元素扩散加剧是热疲劳损伤的主要机制。 
(2) IC6E1合金由于合金化元素碳的添加在枝晶间形成了大量M6C碳化物在一定程度上阻碍了裂纹
的扩展，碳化物强化了枝晶间，裂纹并没有在枝晶间延伸扩展。IC6E1合金热疲劳裂纹萌生于
枝晶间，并沿着枝晶间扩展。IC6E1合金的冷热疲劳性能远优于 IC6E2。 
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